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高超声速飞行器横侧向气动布局准则研究
闵昌万

(中国运载火箭技术研究院,北京100076)

摘 要:主要研究高超声速飞行器副翼控制下的横侧向稳定性问题,针对满足传统稳定性判据

的飞行器出现振荡发散的现象,通过对具体的运动过程进行机理分析,给出了反映该现象的预

测判据,该判据的优势在于进一步完善了横侧向闭环稳定判据,为气动布局评估和设计提供依

据。最后通过具体的特征点例子说明预测判据的有效性。
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Abstract:Thisworkisconcerningtheproblemsofthelateral-directionaldivergentoscillationwith
aileron-onlymaneuveringcontrol.Byinvestigatingthemovementprocessandphysicalcharacteris-
tics,thephenomenonofthedivergentoscillationwiththenormaluseofaileronisparticularlydis-
cussed,andanewadditionalpredictioncriterionisachievedfromtheoreticalderivation.Themerit
oftheproposedpredictioncriterionliesinthatitfurtherimprovestheaccurateoftheclosed-loop
stabilitycriterion,whichprovidesthebasisforthedesignoftheaerodynamicconfigurationand
controlsystem.Finally,somestatepointsalongtheflyingtrackofavehicleareprovidedtoillus-
tratetheaccuracyofthepredictioncriterion.
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0 引言

从20世纪30年代奥地利的欧根·桑格尔夫妇

提出助推滑翔的思想,以及1949年钱学森提出了一

种升阻比为4的高超声速助推滑翔飞行器以来,高

超声速飞行器所带来的经济和军事意义,引起世界

各国尤其是美国的极大关注。在之后的相当长的时

间内,高超飞行技术得到了高速、持续发展。
高超声速飞行器完全依靠气动力进行飞行和

控制,气动布局决定了飞行器的气动性能,进而

影响飞行器的飞行性能,因此飞行器气动布局设

计需要一开始就考虑控制的需求,保证飞行器在

气动稳定性和可操纵性上具备良好的特性。对于

高升阻比外形,只能通过升力改变速度方向,需

要通过倾侧实现侧向机动,通过横侧向气动布局

设计实现飞行器对倾侧角的有效控制。从20世纪

70年代至今,美国开展了大量高超声速飞行器稳

定性的风洞试验和计算方面的研究[1-3],发现高超

声速飞行器在稳定性方面普遍具有横侧向稳定性

差、横侧向气动耦合严重,以及横侧向和纵向特
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性存在相互制约等一系列问题,并产生了一系列

稳定性判据[4-7]。其中,对于横、侧向静稳定性判

据的研究中,产生了许多横航向偏离预测判据[1]。
在众多判据中,开环横侧向稳定判据 (Cβ

my—dyn)和

闭 环 横 向 控 制 稳 定 判 据 (Lateral Control
DepartureParameter,LCDP)[1],[6-8]只需通过传统

气动特性和惯量直接、简单地表示,在气动布局

设计中得到了广泛应用。
值得注意的是,上述稳定性判据是根据劳斯

判据中特征方程的末项系数大于零获取,只是系

统动稳定的必要条件之一,而非充要条件。该判

据只能反映系统的静稳定性,然而系统静稳定并

不代表系统是动稳定的。如果按照系统动稳定的

充要条件,通过求出系统的全部特征根,判断系

统的稳定性,依据目前高性能计算工具,虽然可

以快速得到数值解,但单纯的数值求解无法在系

统特征根和气动特性参数之间建立明显联系,无

法提出具体气动特性的要求,会让气动布局在迭

代过程中失去方向和目的,进而失去指引气动布

局设计的意义。
本文基于飞行器横侧向运动模型,获取了现

有的开环横侧向稳定判据和闭环横向控制稳定判

据。针对该稳定性判据在评价横侧向系统稳定性中

不完善的地方,本文通过具体例子对满足判据条件

的飞行器仍然出现横侧向振荡发散的现象进行详细

说明,同时对这一现象进行机理分析,从理论推导

中给出这一现象的预测评价判据,进而进一步完善

了横侧向闭环稳定判据。最后通过与数值解对比,
对预测评价判据的有效性进行了说明。

1 高超声速飞行器外形多样性

经过几十年的发展,高超声速飞行器已经形成

了浩大的族谱,有人驾驶/无人驾驶,重复使用/单

次使用,不同速域范围,不同的飞行任务……气动

外形令人眼花缭乱。

1.1 HL-10

NASA兰 利 研 究 中 心 的 HL-10 (Horizontal
Lander10)[9]主要为验证升力体特性,为翼身融合体

布局,机身翼型采用大厚度反弯翼型,74°后掠三角

翼平面布局,尾部有3个垂尾,两侧垂尾对称偏转

提供俯仰控制能力,差动偏转提供滚转控制能力,
中间垂尾控制偏航方向和速度的制动 (见图1)。

图1 HL-10气动布局

Fig.1 HL-10aerodynamicconfiguration

1.2 X-15

在美国航空航天技术发展史上,以火箭发动

机为动力的 X系列飞行器占据特殊的地位,而

X-15[10]飞行器是其中最成功的。在气动布局方面,

X-15包括机翼、水平尾翼、楔型垂直尾翼、升降

舵以及方向舵 (见图2)。为提高侧向稳定性,在
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迎风面增加了腹鳍,后续发现增加腹鳍带来的滚

转静不稳定,增加了横侧向控制,为解决这一问

题,X-15最终去掉了腹鳍。

图2 X-15气动布局

Fig.2 X-15aerodynamicconfiguration

1.3 X-33

X-33[11]基本构型为升力体式,飞行器控制翼

面包括垂直方向舵、倾斜立尾以及机身襟翼 (见
图3)。两个垂直方向舵为飞行器提供航向控制,
两个机身襟翼与带有内外升降副翼的机翼为飞行

器提供纵向和横向控制并辅助航向控制。

图3 X-33气动布局

Fig.3 X-33aerodynamicconfiguration

1.4 HTV-2

HTV-2[12]采用了乘波体设计与优化技术,升阻

比在3.15~4之间,堪称历史上最先进的气动外形,
具有流线的机身,全机只有两个FLAP控制舵面,
是历史上飞行器控制舵面最少的飞行器 (见图4)。

 

图4 HTV-2气动布局

Fig.4 HTV-2aerodynamicconfiguration

2 基于控制性能的气动布局设计

高超声速飞行器的外形如此 “纷繁多样”,到

底是什么因素决定了其外形? 高超飞行器普遍遵

循的法则是什么?
高超声速飞行器完全依靠气动力进行飞行和

控制。在总体参数和飞行剖面确定的情况下,其

气动外形一经确定,其控制特性就相应确定。因

此,气动布局设计必须一开始就考虑到飞行器的

可控性,在气动设计过程中,就从控制的角度来评

价飞行器的设计。另一方面,将飞行器看做一个被

控对象,分析飞行器的动力学特性,不同的飞行器

动力学特性可采用不同的控制策略,特别是不同控

制策略下气动特性对飞行器操纵性、稳定性的影响,
从而有针对性地提出气动设计的目标。

因此,从气动稳定性和可操纵性上赋予飞行

器良好的气动特性,使控制系统设计具有良好的

基础,是气动外形设计应该遵循的准则。对于高

升阻比外形,只能通过升力改变速度方向,需要

通过倾侧实现侧向机动,横侧向气动布局设计要

实现飞行器对倾侧角的有效控制。

3 横侧向运动模型

基于经典力学、综合质心动力学和运动学,
以及绕质心运动学和动力学方程,得到飞行器横

侧向运动非线性模型,在 “小扰动”假设前提下,
获得的线性化模型见式 (1)。

Ẋ=AX+BU (1)

在式 (1)中,X = β ωx1 ωy1 γv[ ] T 为状

态变量,U= δa δr[ ] T 为控制输入量。
其中,

状态阵A=

Z'β sinα cosα Z'g
L'β L'ωx1 L'ωy1 0
N'β N'ωx1 N'ωy1 0
0 cosα -sinα 0
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。

Z'β =
CAqS+mgsinφ

mV cosα+
Cβ

ZqS
mV +

CNqS-mgcosφ
mV sinα
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Zδγ =
Cδγ

ZqS
mV  Zδψ =

Cδψ
ZqS
mV  Z'g =

g
Vcosφ

L'ωx1=-
Jy1

Jx1Jy1-J2
x1y1

Clp

VqSL2

N'ωx1 =-
Jx1y1

Jx1Jy1-J2
x1y1

Clp

VqSL2

L'ωy1=-
Jx1y1

Jx1Jy1-J2
x1y1

Cnr

VqSL2

N'ωy1 =-
Jx1

Jx1Jy1-J2
x1y1

Cnr

VqSL2

L'β=
Jx1y1Cβ

my1+Jy1Cβ
mx1

Jx1Jy1-J2x1y1
qSL,N'β =

Jx1y1Cβ
mx1+Jx1Cβ

my1

Jx1Jy1-J2x1y1
qSL

L'δγ =
Jx1y1Cδγ

my1+Jy1Cδγ
mx1

Jx1Jy1-J2x1y1
qSL,N'δγ =

Jx1y1Cδγ
mx1+Jx1Cδγ

my1

Jx1Jy1-J2x1y1
qSL

L'δψ =
Jx1y1Cδψ

my1+Jy1Cδψ
mx1

Jx1Jy1-J2x1y1
qSL,N'δψ =

Jx1y1Cδψ
mx1+Jx1Cδψ

my1

Jx1Jy1-J2x1y1
qSL

4 系统稳定性分析依据

对于线性系统,稳定的充分且必要条件是:
系统特征方程的所有根均具有负实部。

如果单纯应用该充要条件判别线性系统的稳

定性,需要求出系统的全部特征根。但只进行简

单的数值求解,无法在系统特征根和气动特性参

数之间建立明显联系,无法提出具体气动特性的

要求,会让气动布局在迭代过程中失去方向和目

的,进而失去指引气动布局设计的意义。
要给出气动布局设计的要求,需要有明确的

气动特性参数指标要求。根据劳斯判据,系统稳

定的充分且必要条件是特征方程各项系数所构成

的主行列式及其顺序主子式全部为正。当系统特

征方程的次数较高时,判据表达式非常复杂,得

到的应用也较少。在稳定性的判定准则中,通常根

据劳斯判据中系统稳定的必要条件给出,其中特征

方程的末项系数大于零是重要的判据,这个判据通

常被认为是通用稳定性判定准则[7]。和其他判别式

相比,这个判定准则更精确地反应了静稳定性的需

求,在气动布局设计中,发挥重要作用。

5 横侧向静稳定性分析

5.1 横侧向模态特点

对轴对称的飞行器而言,习惯于将侧向和横

向两个通道解耦,一般使用参数Cβ
mx 和Cβ

my 来分别

表示横向静稳定性和侧向静稳定性。而对于滑翔

飞行器而言,由于其横侧向耦合严重,仍按照单

通道稳定性评价,会忽略飞行器一些重要的耦合

特性。表1给出了基于横侧向运动方程获取的典型

模态信息以及各模态的相关参数值。

表1 横侧向开环运动的模

Table1 Themotionmodeoftheopen-loopsystem

模态1 模态2 模态3

特征值 -0.002±2.2784i -0.004 0.0002

阻尼 -0.00088 1 -1

频率/ (rad/s) 2.28 0.004 0.0002

其中,一对共轭复根代表振荡运动模态,称

为荷兰滚模态,大负根代表滚转快速阻尼模态,
小负根代表缓慢螺旋运动模态。表2给出了与各模

态对应的特征向量各项的幅值,显示各模态对状

态量的影响情况。

表2 横侧向开环系统特征向量各项的幅值

Table2 Theeigenvectorforthemotionmodeofthe

open-loopsystem

模态 荷兰滚模态 滚转模态 螺旋模态

特征值 -0.002±2.2784i -0.004 0.0002

β 0.2453 0.000001 0.0000006

ωx1 0.9076 0.0042 0.000571

ωy1 0.1213 0.00065 0.0015

γv 0.3184 1.0 1.0

  综合表1、表2可以看出,飞行器横侧向的运

动主要分为3个典型的运动模态:滚转模态、荷兰

滚模态和螺旋模态。飞行器横侧向运动由此3种典

型模态线性叠加而成。
滚转模态是飞行器在横侧向扰动运动中初始

阶段的运动模态,它描述了飞行器滚转角速度和

滚转角的运动情况,主要影响滚转运动。
荷兰滚模态是在滚转模态运动之后,共轭复

根所表现的振荡运动,是偏航和滚转运动的组合

体,对滚转运动、偏航运动和侧滑均有影响。
螺旋模态是在横侧向扰动运动后期才起主要

作用的模态,表现为偏航角和倾斜角单调而缓慢

的变化。螺旋模态为带滚转、几乎无侧滑的缓慢

的偏航运动。
在横侧向的3个运动模态中,荷兰滚模态最重

要,它在很大程度上表征了横侧向的动稳定性。下

面主要针对荷兰滚模态,给出静稳定性判据要求。

5.2 开环静稳定性

在横侧向状态方程式 (1)中略去重力项和阻

尼项,获得的运动方程见式 (2)。

4
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  在式 (2)基础上,根据劳斯判据中系统稳定

的必要条件之一,特征方程的末项系数大于零,
得到横侧向开环静稳定的必要条件是 -L'βsinα-
N'βcosα大于零,即:

Cβ
my—dyn =Lβ'sinα+N'βcosα<0 (3)

忽略惯量积Jx1y1 ,则Cβ
my—dyn 可以写为式 (4):

Cβ
my—dyn =Cβ

mycosα+
Jy1

Jx1
Cβ

mxsinα<0 (4)

Cβ
my—dyn

[14]主要描述横侧向开环状态下,横侧

向的综合静稳定性,该表达式通过飞行器攻角有效

地将横向稳定性和侧向稳定性结合起来,真实地反

映面对称飞行器横侧向开环状态下的本体特性。

5.3 闭环静稳定性

高超声速飞行器,一般采用差动舵偏转来调节

横侧向,因此需要进一步研究滚动控制时的横侧向

闭环稳定性,该特性通常使用参数LCDP[4,15]表示。
滚动通道由差动舵进行控制时,选取差动舵

信号为:

δγ =ka1γv +ka2ωx1,ka1,ka2 >0 (5)
基于式 (2)和式 (5),在得到的横侧向运动

的闭环特征方程中应用劳斯判据,得到系统闭环

静稳定的必要条件为式 (6):

L'δγN'β -N'δγL'β>0 (6)
忽略惯量积项,获得闭环横侧向偏离判据见

式 (7):

LCDP=Cβ
my1-Cβ

mx1·
Cδγ

my1

Cδγ
mx1
<0 (7)

LCDP主要描述差动舵控制滚动通道时,横侧

向的闭环静稳定性。差动舵控制时,差动舵通过

产生滚转力矩对滚动通道进行有效控制,而差动

舵同时会产生偏航力矩影响偏航通道,由于横侧

向互相耦合,该表达式真实地反映了差动舵控制

对横侧向的综合影响。

5.4 小结

Cβ
my—dyn 反映的是在横侧向无控时飞行器横侧

向的运动趋势,当飞行器满足传统静稳定性判据,
即Cβ

mx<0,Cβ
my<0时,一定能够满足Cβ

my—dyn<
0, 如果侧向静稳定性较低,只要合理选择Cβ

mx 的

值,也可以使Cβ
my—dyn 具有较好的特性;这说明飞

行器侧向静稳定性可以一定程度上放开,同时也

说明了传统的静稳定性判据比Cβ
my—dyn 更为保守。

LCDP反映飞行器进行滚动控制时横航向静稳定

性,从Cβ
my—dyn 的定义式可以看出,Cβ

mx 的负值越

大对于横航向开环的静稳定性越有利,而过大的

Cβ
mx 负值通常会造成LCDP指标得不到满足,因此

Cβ
mx 的选择需要同时考虑Cβ

my—dyn 和LCDP。

6 横侧向稳定性再认识

需要指出的是,上述基于劳斯判据中末项系

数大于零获取的稳定性判据只是对系统静稳定性

的要求,而系统稳定的充要条件是对动稳定性的要

求。静稳定性仅反映飞行器在平衡状态受到扰动,
在扰动源撤除后,飞行器本身具有恢复到原平衡状

态的趋势,而动稳定性才能反映飞行器的受扰运动

在扰动源撤除后最终能否恢复到原平衡状态。
从动稳定性角度考虑,上述获取的Cβ

my—dyn 只

能近似预测荷兰滚模态的频率信息,无法保证荷兰

滚的阻尼信息,并不能完全表征荷兰滚的稳定性,
同理LCDP仅表征差动舵控制下的荷兰滚频率,无

法保证此时的荷兰滚阻尼,即使在Cβ
my—dyn <0和

LCDP<0均满足的情况下,飞行器仍然会出现横侧

向振荡发散现象。下面给出这一现象形成的机理分

析,并通过理论推导中给出这一现象的预测评价判

据,最后进一步完善了横侧向闭环稳定判据。

6.1 横侧向震荡发散现象

下面通过两种飞行器,在Cβ
my—dyn<0和LCDP<

0均满足的情况下呈现出的不同现象,来说明某种

情况中差动舵控制下,飞行器仍然有可能出现横

侧向振荡发散的情况。

6.1.1 飞行器A
选取某弹道特征点,该特征状态下的Cβ

my—dyn =
-0.975,LCDP=-0.072, 差动舵到滚转角速率

的传递函数见式 (8):

ωx1

δa
=
1.7787(s-0.0008833)(s2+0.0008857s+0.08103)

s(s+0.002055)(s2-0.00205s+0.94)
(8)
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从差动舵到滚转角速率的根轨迹图见图5,开

环零极点见图6,可以看出开环荷兰滚模态不稳,
从荷兰滚极点引出的根轨迹落在实轴上,增大增

益可以明显增加荷兰滚阻尼,同时可以增稳荷兰

滚模态,此时反馈滚转角速率可以明显改善荷兰

滚模态的阻尼。
闭环之后的定点仿真图见图7所示,可以看出

差动舵控制下,横侧向可以实现闭环稳定。

图5 飞行器A:差动舵到滚转角速率的根轨迹图

Fig.5 AircraftA:therootlocifromrollratetoaileron

图6 飞行器A:差动舵到滚转角速率的零、极点

Fig.6 AircraftA:thezeroandpolefromrollratetoaileron
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图7 飞行器A:考虑角速率和倾侧角闭环之后的定点仿真

Fig.7 AircraftA:lateral-directionmotionduetoailerondeflection

6.1.2 飞行器B
飞行 器 B 在 该 特 征 状 态 下 的 Cβ

my—dyn =-
0.0974,LCDP=-0.1613, 差动舵到滚转角速率

的传递函数见式 (9)。

ωx1

δa
=
0.6817(s-0.0008833)(s2+0.0009467s+0.1436)

s(s-0.002966)(s2+0.003029s+0.09051)
(9)

从差动舵到滚转角速率的根轨迹图见图8,开

环零极点见图9。可以看出开环荷兰滚模态稳定,
而反馈滚转角速率之后,从荷兰滚极点引出的根

轨迹逆时针接近零点,在左半平面靠近极点处,
增益极小,接近零点处,增益极大,反馈角速率

无法实现改善荷兰滚阻尼,会出现荷兰滚负阻尼

的情况。

图8 飞行器B:差动舵到滚转角速率的根轨迹图

Fig.8 AircraftB:therootlocifromrollratetoaileron

图9 飞行器B:差动舵到滚转角速率的零、极点

Fig.9 AircraftB:thezeroandpolefromrollratetoaileron
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  闭环之后的定点仿真图图10所示,可以看出

对于飞行器B,横侧向在差动舵控制下,侧滑角出

现振荡发散的情况,无法实现闭环稳定。
对于2阶系统特征方程s2+2ξωs+ω2=0的两

根s1,2=-ξω±i 1-ξω,当ξ<0,ω>0的情

况,即是2阶系统有正的常值项,负一次项的情

况,称作 “负阻尼情况”。

图10 飞行器B:考虑角速率和倾侧角闭环之后的定点仿真

Fig.10 AircraftB:lateral-directionmotionduetoailerondeflection

6.2 横侧向根轨迹特点

在横侧向方程中,差动舵到滚转角速率的开环传递函数可表示为式 (10)。

ωx1
(s)

δa(s)=
s*γ(s)
δa(s) =

s*kγ*(s2+2ξγωγs+ω2
γ)

(s+
1
TR
)(s+

1
Ts
)(s2+2ξdωds+ω2

d)
(10)

  其中,TR、Ts 分别是滚转模态和螺旋模态的

时间常数,不考虑阻尼项的影响,滚转模态为零。
横侧向状态方程中不考虑阻尼项,获得差动

舵到滚转角速率的传递函数表达式见式 (11)。

ωx1
(s)

δa(s)=
L'δas3+(L'βZ

δa -L'δaZ'β)s2+(L'βN'δacosα*-L'δaN'βcosα*)s+(L'δaN'β -L'βN'δa)Zgsinα*
[s3-Z'βs2-(L'βsinα*+N'βcosα*)s-Zg(L'βcosα*-N'βsinα*)]

(11)

  由于Zg 出现在常数项,量级为10-3,主要影

响螺旋模态,对荷兰滚频率的影响可以忽略,同

理对二次零点的频率影响也可以忽略;Zδa 的量级

为10-6,对阻尼项会有较小影响,对频率的影响可

以忽略。因此忽略Zδa 和Zg ,获得差动舵到滚转

角速率的开环传递函数,见式 (12)。

ωx1
(s)

δa(s)=
s*L'δa* s2- Z'β -

L'β*Z
δa

L'δa
æ

è
ç

ö

ø
÷s- N'β -

L'β*N'δa
L'δa

æ

è
ç

ö

ø
÷cosα*é

ë
êê

ù

û
úú

s*s* [s2-Z'βs-(L'βsinα*+N'βcosα*)]
(12)
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  由式 (12)可以看出传递函数中分子和分母

的s一次项系数均为 -Z'β, 说明零极点的共轭复

根具有相同的实部。由于 -Z'β 量级较小,阻尼较

小,说明荷兰滚模态对应的零、极点的实部较小,
接近虚轴。

结合横侧向方程3个模态根分布的特点,Ev-
ans[16]提到根据根轨迹出射角法则,得出横侧向随

着反馈增益的增加,闭环二次极点是逆时针接近

二次零点的,得出的根轨迹示意图如图11所示。
可以看出,在阻尼较小的情况下,如果零点位于

极点之上,必然会出现负阻尼的情况;如果零点

位于极点之下,就可以避免出现负阻尼情况。因

此问题的关键在于明确零、极点在虚轴投影的位

置关系。

图11 横侧向根轨迹示意图

Fig.11 Thediagramoftherootlociforlateral-directional

6.3 闭环动稳定性评价判据

对于二次零、极点,表达式如式 (13)所示,

Zero=-ξzωz +i 1-ξzωz

Pole=-ξpωp +i 1-ξpωp

(13)

由式 (13)可以看出,分子和分母的s一次项

系数相同,说明零极点的共轭复根具有相同的实

部,由于-Z'β 量级较小,阻尼较小,说明荷兰滚

模态对应的零、极点的实部较小,接近虚轴,此

时零极点的位置关系可近似用ωz -ωp 的符号来

表征。
相比式 (12)可得:
二次零点频率:

ω2z =
(L'βN'δa -N'βL'δa)cosα*

L'δa
= -LCDP·cosα*

(14)
二次极点频率:

ω2p = -(L'βsinα*+N'βcosα*)= -Cβ
my _dyn (15)

由式 (14)和式 (15)得:

ωz -ωp =
(L'βN'δa -N'βL'δa)cosα*

L'δa
- -(L'βsinα*+N'βcosα*) (16)

将式 (16)平方得式 (17):

(ωz -ωp)2+2(ωz -ωp) -(L'βsinα*+N'βcosα*)-

(L'βsinα*+N'βcosα*)=
(L'βN'δa -N'βL'δa)cosα*

L'δa
(17)

ωz-ωp≤ωp,ωz,即是零极点之间的距离与

距原点的距离相比为小量,忽略式中的小量乘积

的高阶项,得到式 (18)。

ωz -ωp =
(L'βN'δa -N'βL'δa)cosα*

L'δa
+(L'βsinα*+N'βcosα*)

2 -(L'βsinα*+N'βcosα*)

=
L'β

N'δa
L'δa
cosα*+sinα*

æ

è
ç

ö

ø
÷

2ωp
(18)

按照式 (18)的预测公式,沿着飞行剖面,
随机选取特征点,数值计算荷兰滚模态对应零、
极点的位置关系,获得频率之差,以及应用该预

测判据获得的估计值,如图12所示。可以看出用

该评价判据基本可做到定量判断零极点的距离关

系,说明该判据的有效性。

图12 ωz-ωp 的预测值与真值的对比

Fig.12 Comparisonbetweenpredictivevalueand

turevalueofωz-ωp

6.4 气动布局要求

从式 (18)的表达式中可以看出,在LCDP<
0,Cβ

my _dyn <0的情况下,零极点的位置关系主要与

横向稳定性L'β、差动舵控制特性
N'δa
L'δa

以及攻角α有
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关,为避免出项负阻尼情况,即要求ωz-ωp<0。

1)如果
N'δa
L'δa

>0,即N'δa <0时,零极点的

上下关系依赖于L'β的符号;L'β>0会带来零点在

极点之上,即此时要求横向静稳定。

2)如果
N'δa
L'δa

<0,即N'δa >0时,零极点的

上下关系依赖于 N'δa
L'δa

+sinα*
æ

è
ç

ö

ø
÷L'β 的符号。

从另一个方面来讲,横向稳定性这一指标不

仅体现在 LCDP和Cβ
my _dyn 中,对二者有定性要

求,对横向稳定性的要求也体现在ωz -ωp <0,
即是 LCDPcosα < Cβ

my _dyn 。

7 结论

飞行器的气动性能决定了其控制品质,为从

气动稳定性和可操纵性上赋予飞行器良好的控制

特性,从气动设计之初就保证飞行器具有良好的

控制基础,需要在飞行器操稳特性与气动特性参

数之间建立关系,明确飞行器可控的气动设计准

则,并将该设计准则融入到气动外形设计的全过

程。本文结合横侧向运动模型,针对现有稳定性

判据在评价横侧向稳定性中不完善的地方,从机

理上分析了出现问题的原因,从理论推导中给出

这一现象的预测评价判据,进一步完善并提出3条

横侧向闭环稳定判据,为气动布局评估提供依据。

1)Cβ
my—dyn =Cβ

mycosα+
Jy1

Jx1
Cβ

mxsinα<0;

2)LCDP=Cβ
my1-Cβ

mx1·
Cδγ

my1

Cδγ
mx1
<0;

3) LCDPcosα < Cβ
my _dyn ,即满足ωz-ωp<0。
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